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节流方式对隔离段流场结构影响的数值仿真
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摘　要：在隔离段尾部设计节流装置是试验上模拟反压对隔离段流场影响的常用方法。针对不同节流
方式对隔离段流场结构的影响，采用数值模拟方法进行了比较研究。比较三种节流方式，包括在斜坡面尾部

设置节流直板、在头罩面尾部设置节流直板和流场中间布置对称斜楔等。结果表明，由于隔离段斜坡面和头

罩面边界层发展的非对称性，三种方式所产生的激波串结构均靠近头罩一侧的壁面。第二种方式产生的激

波串强度较大，边界层分离较为严重，容易造成流场堵塞，在实际中不利于激波串的试验研究。另外两种方

式所产生的流场结构类似，但是第一种方式在设计加工上相对容易实现。
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　　可运行于超燃冲压及亚燃冲压燃烧的双模态
发动机是吸气式高超声速飞行器所采用的重要动

力装置之一。自从１９６３年这种发动机被首次提
出以来，为了获得对其更多的认识，人们开展了大

量的研究工作。进气道和隔离段是发动机预燃烧

压缩的重要部件。进气道的复杂波系影响了其压

缩效率、质量捕捉以及燃烧稳定性等；而隔离段则

被看成是进气道的延伸、提供了气体进一步压缩

所需的流道，能够有效地防止下游燃烧反压对进

气道流动的影响。

抗反压能力是评价隔离段性能的重要参数。

为了模拟燃烧室反压的影响，通常采用在隔离段

尾部加机械节流装置或采用射流节流方法。通过

改变堵塞面积或射流与来流的压比，进而模拟不

同反压作用下的隔离段流场特性。当反压（节流

度）增大到临界状态时，隔离段内部产生的激波

串将推至入口附近。Ｋｏｏ等［１］采用 ＬＥＳ（Ｌａｒｇｅ
ＥｄｄｙＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ）研究了超声速隔离段的流场结
构。他们模拟反压影响的方式是在尾部设置一个

斜劈，通过改变斜劈的角度来模拟反压向上游推

进的效果。结果表明，该方式虽然在一定程度上

能够模拟反压的影响，但是在隔离段从起动到完

全堵塞的过程中，未出现激波串结构。而关于内

流流场中的激波串和准激波现象及其机理，

Ｍａｔｓｕｏ等在文献［２］中作了较为详尽的论述。关
于尾部反压的模拟，文献给出了几种不同方式。

Ｆｏｔｉａ等在尾部采用热窒流的方法［３］。Ｔｕ等在对
称的隔离段尾部采用喷流形式模拟反压的影

响［４］。而Ｗａｇｎｅｒ等则在非对称隔离段的尾部靠
斜坡壁面的一侧设置了一个角度可以不断增大的
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阻流板［５］。

本文对某一隔离段在非对称来流条件下的通

流及节流状态进行了数值仿真研究。比较了３种
节流方法对隔离段流场结构的影响，从而为今后

的试验模型设计提供方案。

１　数值仿真模型

１．１　数值模拟方法

由于本文仅考虑节流对流场的影响，而实际

试验中对节流度的调节也是较为缓慢的。相对于

流场的特征时间而言，对节流度的调节是低频的

变化，因此近似认为流场为定常的。对流场的控

制方程，本文采用定常二维可压缩的雷诺平均方

法处理，采用有限差分法进行离散。湍流模型采

用较为常用的ＲＳＭ雷诺压力模型，边界层条件采
用压力远场、压力出口、绝热无滑移壁面。采用结

构网格离散计算区域，初始网格数大约为８万。
在得到初步的流场计算结果后，根据流场密度梯

度采用自适应加密技术得到更为精细的网格，边

界层未分离的区域 ｙ＋不超过 ５。来流马赫数
３０，总压１ａｔｍ，总温３００Ｋ。

１．２　物理模型及仿真参数

本文所研究的隔离段结构如图１所示，该结
构是对试验设备的近似。从图中可见，整个隔离

段外形呈现１２°折角，中间的隔板与外围的上壁
面之间构成了隔离段构型，而下半部分则仅作为

提供隔离段正常起动的流动通道。位于中间隔板

前段的唇口板与下游等直段平板之间成４°夹角
（图中标出的是相应的钝角部分）。由于在实际

试验中，隔离段上壁面与风洞喷管出口相连，其边

界层经过了一定距离的发展，已经是充分发展的

湍流。因此为了使隔离段上壁面的边界层更接近

于实际试验风洞的壁面边界层，本文的入口速度

剖面采用经过１２００ｍｍ发展后的超声速湍流边界
层速度型。在隔离段尾部设置节流装置，如图２
～图４所示。第一种节流方式是在隔离段斜坡面
尾部设置直板突起物，通过改变直板侵入流场的

长度而改变节流度。第二种是在头罩面（与斜坡

面相对）设置类似的节流装置。第三种是设置一

个斜楔，其半锥角可调。文中坐标均以隔离段等

值区域的高度作为无量纲量。实际的隔离段往往

是三维结构，本文从减小计算量的角度，针对节流

方式的影响，对实际模型进行了二维简化。仿真

的结果虽然与实际存在一定差异，但可以定性地

对试验给予预见性指导。

图１　隔离段模型结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｓｃｈｅｍｅｏｆｉｓｏｌａｔｏｒｍｏｄｅｌ

图２　斜劈面尾部直板尾椎
Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋａｇｅａｄｊｕｓｔｏｒｏｆａｆｌａｔｏｎｔｈｅｒａｍｐｓｉｄｅ

图３　头罩面尾部直板尾椎
Ｆｉｇ．３　Ｂｌｏｃｋａｇｅａｄｊｕｓｔｏｒｏｆａｆｌａｔｏｎｔｈｅｃｏｗｌｓｉｄｅ

图４　斜楔尾椎局部放大图
Ｆｉｇ．４　Ｂｌｏｃｋａｇｅａｄｊｕｓｔｏｒｏｆａｗｅｄｇｅ

２　结果分析

２．１　通流状态

如图５所示，通流状态的隔离段流场中，从头
罩前缘开始，出现了反射斜激波系并逐渐向下游

传播。而速度和壁面压力分布的结果也反映了该

流动规律，如图６、图７所示。图７中斜坡面的压
力分布表明，试验测量与本文数值仿真的结果基

本符合，其中存在的差异与湍流模型无法完全真

实模拟隔离段上、下壁面边界层有关。试验中斜

图５　通流状态的流场数值纹影
Ｆｉｇ．５　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｃｈｌｉｅｒｅｎｏｆａｔｏｔａｌｌｙｏｐｅｎｉｓｏｌａｔｏｒ
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坡面的边界层在激波的作用下发生分离、增厚的

程度相对仿真的结果要严重一些，分离区内压力

值较高。

图６　通流状态的速度分布
Ｆｉｇ．６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｔｏｔａｌｌｙｏｐｅｎｉｓｏｌａｔｏｒ

图７　通流状态的表面压力分布
Ｆｉｇ．７　Ｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｔｏｔａｌｌｙｏｐｅｎｉｓｏｌａｔｏｒ

２．２　斜坡面尾部直板节流方式

由于尾部斜坡面直板的节流作用，在一定程

度上模拟反压的影响，隔离段流场中出现了激波

串结构，如图８所示。激波串的头部强度较大，进
而出现了较大速度梯度，如图 ９所示。图 １０中
ｘ＝０２附近壁面出现了与之对应的压力阶跃，之
后斜坡面压力持续增大，而头罩面压力震荡增大。

这说明在斜坡面出现了较大范围的边界层分离，

使得激波串引起的压力震荡主要表现在头罩面。

需要指出的是，此时直板的高度为８８５ｍｍ，节流
度达到１８．９％，已经达到了临界状态，任意增大直
板高度都会将激波串推出隔离段，导致隔离段不启

动。图１０中可以发现斜坡面的压力分布的数值模
拟和试验结果在隔离段入口之前（即图中ｘ＜－０１
部分）吻合较好，但从壁面拐角之后，二者差异较为

明显，可这并不说明数值仿真的结果不对。造成该

现象的原因是隔离段在节流方式下，激波串结构被

推至入口附近。由于激波结构在入口这种收缩壁

面条件下很难稳定，所以在试验操作中激波串很容

易被推出隔离段，造成隔离段“窒息”。所以试验

操作中很难获得与数值仿真相同的激波串的位置。

因此造成试验测量的压力分布与数值仿真的结果

存在一定的相位差异。本文仅以此试验值作为数

值仿真的参考。

图８　斜坡面尾部直板节流状态下的流场数值纹影
Ｆｉｇ．８　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｃｈｌｉｅｒｅｎｏｆａｃｈｏｃｋｅｄｉｓｏｌａｔｏｒｂｙａｆｌａｔ

ｏｎｔｈｅｒａｍｐｓｉｄｅａｔｔｈｅｅｘｉｔ

图９　斜坡面尾部直板节流状态下的速度分布
Ｆｉｇ．９　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｃｈｏｃｋｅｄｉｓｏｌａｔｏｒ

ｂｙａｆｌａｔｏｎｔｈｅｒａｍｐｓｉｄｅａｔｔｈｅｅｘｉｔ

图１０　斜坡面尾部直板节流状态下的表面压力分布
Ｆｉｇ．１０　Ｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｃｈｏｃｋｅｄｉｓｏｌａｔｏｒ

ｂｙａｆｌａｔｏｎｔｈｅｒａｍｐｓｉｄｅａｔｔｈｅｅｘｉｔ

图１１　头罩面尾部直板节流状态下的流场数值纹影
Ｆｉｇ．１１　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｃｈｌｉｅｒｅｎｏｆａｃｈｏｃｋｅｄｉｓｏｌａｔｏｒ

ｂｙａｆｌａｔｏｎｔｈｅｃｏｗｌｓｉｄｅａｔｔｈｅｅｘｉｔ

２．３　头罩面尾部直板节流方式

很显然，本文的隔离段上下壁面的边界层不

对称。因此，头罩面直板节流与上文情况有一定

差异。将图１１～１３与图８～１０对比，可以发现激
波串头部强度增大，斜坡面的边界层分离更加严

重，头罩面压力震荡更加剧烈。此时，节流直板的

高度仅为６．６ｍｍ，节流度为１４．８％。相对于第一

·２３·



　第２期 陈植，等：节流方式对隔离段流场结构影响的数值仿真

图１２　头罩面尾部直板节流状态下的速度分布
Ｆｉｇ．１２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｃｈｏｃｋｅｄｉｓｏｌａｔｏｒ

ｂｙａｆｌａｔｏｎｔｈｅｃｏｗｌｓｉｄｅａｔｔｈｅｅｘｉｔ

图１３　头罩面尾部直板节流状态下的表面压力分布
Ｆｉｇ．１３　Ｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｃｈｏｃｋｅｄｉｓｏｌａｔｏｒ

ｂｙａｆｌａｔｏｎｔｈｅｃｏｗｌｓｉｄｅａｔｔｈｅｅｘｉｔ

种方式，该方式下隔离段在较小的节流度下就几

乎将激波串推至唇口，说明在实际试验操作中对

尾部直板的调节量较小，不利于试验操作对临界

状态的测量。

２．４　斜楔尾椎节流方式

第三种节流方式是在隔离段中间设置对称的

斜楔，其数值纹影如图１４所示。与第一种方式比
较可知，二者的流场结构几乎相同，速度、压力分布

也类似，如图１５～１６。说明在隔离段两侧壁面边界
层非对称的情况下，对称的节流方式并不能产生对

称的激波串结构。此时斜楔的半角为４．１°，尾部变
长８．６ｍｍ。

图１４　尾部斜楔节流状态下的流场数值纹影
Ｆｉｇ．１４　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｃｈｌｉｅｒｅｎｏｆａｃｈｏｃｋｅｄｉｓｏｌａｔｏｒ

ｂｙａｗｅｄｇｅａｔｔｈｅｅｘｉｔ

３　结论

隔离段是超燃冲压发动机内部的主要结构之

一。抗反压能力是评价其性能的重要参数。在隔

离段尾部设计节流装置是试验上模拟反压对隔离

段流场影响的常用方法。通过调节尾部节流度，

图１５　尾部斜楔节流状态下的速度分布
Ｆｉｇ．１５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｃｈｏｃｋｅｄｉｓｏｌａｔｏｒ

ｂｙａｗｅｄｇｅａｔｔｈｅｅｘｉｔ

图１６　尾部斜楔节流状态下的表面压力分布
Ｆｉｇ．１６　Ｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｃｈｏｃｋｅｄｉｓｏｌａｔｏｒ

ｂｙａｗｅｄｇｅａｔｔｈｅｅｘｉｔ

再现不同反压下隔离段流场结构。本文对某一给

定构型的隔离段流场进行了二维简化的数值模

拟，对通流及三种不同节流方式的效果进行了对

比。结果表明，在壁面边界层非对称的条件下，对

称的节流方式（斜楔）并不能产生对称的激波串

结构。而隔离段流场对在边界层较薄一侧（头罩

面）布置节流板的方式更为敏感，在实际中不利

于试验操作。而在边界层较厚的一侧（斜坡面）

布置节流板，相对而言是较为可取的。实际的物

理模型经过二维简化处理，减小了网格数量和计

算量，其结果与实际存在一定差距。但是在仅讨

论尾部节流调节方式上，该结果对实际试验设计

和操作具有较好的指导意义。
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